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I. Einleitung 
Wenn man yor der Sicherheit der Luftfahrt spricht, denkt man vielfach 
nur an die Sicherheit des Luftfahrzeuges und dabei besonders an die F estig-
keit des Flugzeuges. Das war auch der Grund dafür, die Festigkeitsvor-
schriften für Flugzeuge als besonders wichtig herauszustellen. Selbst-
verständlich ist die Festigkeit in erster Linie maßgebend für die Sicherheit 
des Flugzeuges und, da das Flugzeug vorherrschend in der Luftfahrt ist, auch 
maßgebend für die Sicherheit der Luftfahrt. Wenn man aber die U ntersuchun-
gen über die Lrsachen von Luftfahrtunfällen betrac:htet, stellt man fest, daß 
strukturelle Zusammenbrüche nur in ganz wenigen Fällen, über die noch zu 
sprechen sein wird, die Lrsachen von Unfällen waren. Das ist ein Zeichen 
dafür, daß die Forderungen an die Festigkeit der Flugzeuge im allgemeinen 
bereits genügend hoch liegen, um die Sicherheit der Luftfahrt zu gewährleisten. 
:Man könnte sogar fragen, - und diese Frage wird sehr oft gestellt, - ob die 
Forderungen, die von seiten der Festigkeit gestellt werden, nicht zu hoch 
liegen. 
Es gibt kein anderes Gebiet der Yorschriften für Flugzeuge, das das 
Gewicht des Flugzeuges und damit seine Leistungen und seine Wirtschaftlich-
keit so stark beeinflussen, wie die Festigkeitsyorschriften für Flugzeuge. 
Eine kritische Untersuchung der Festigkeitsforderungen ist daher von großer 
Bedeutung. 
Eingangs wurde bereits erwähnt, daß in einigen Fällen strukturelle 
Zusammenbrüche die Ursachen von Unfällen waren, die auch gleichzeitig 
eine große Zahl von Opfern forderten. Es handelte sich dabei um Schwingungs-
brüche oder um Ermüdungsbrüche. Schwerwiegende Flugzeugungfälle infolge 
Yersagens der statistischen Fertigkeit sind, soweit bekannt, seit Jahren nicht 
mehl' vorgekommen. Bei einer Untersuchung ist es daher zweckmäßig, den 
ganzen Komplex der Festigkeitsforderungen aufzuteilen in Forderungen 
bezüglich der statischen Festigkeit, Forderungen bezüglich der Schwingungs-
festigkeit und Forderungen bezüglich der Ermüdungsfestigkeit. 
* Vortrag gehalten den 5-ten Septemb~r 1961 an derTechnischellL:lliyersität zu Blldapest 
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H. Forderungen hezüglich der statischen Festigkeit 
Für die statische Festigkeit von Flugzeugen sind einige Grundwerte 
von ausschlaggebender Bedeutung: die Sicherheitszahl, ferner für Flugfälle 
das sichere Lastvielfache, der maximale Staudruck und die maximale Böen-
geschwindigkeit, sO'wie für Landefälle die Stoßgeschwindigkeit heim Auf-
setzen auf den Boden. 
Allgemein wird mit sogenannten sicheren Beanspruchungszuständen 
gerechnet. Das sind »solche Beanspruchungszustände, deren Auftreten während 
der Gesamtbctriebsdauer eines Flugzeuges mit einer gewissen \\7ahrscheinlich-
keit erwartet wird und bei denen hereits derart hohe Beanspruchungen ent-
stehen können, daß Zustände mit noch höheren Beanspruchungen als aus-
nehmend ungümtig anzusehen sind(,. (Festigkeitsvorschriften für Flugzl'uge, 
Juni 1958.) Über diese sicheren Beanspruchungszustände müssen in den 
Lastannahmen solche zahlenmäßigen Angahen gemacht werden, daß es mög-
lich ist, die sichere statische Beanspruchung aller Flugzeughauteile zu ermit-
teln. Bei diesen sicheren Beanspruchung muß aber noch eine ausreichende 
Sicherheit gegen den Bruchzustand yorhallden sein. Diese Sicherheit soll 
Cnsicherheiten in der Erfassung der Größtwerte der äußeren Belastung, 
Cnsieherheiten der Berechnung, Fehler im 'Werkstoff US'L deckeIl. Als 
Sicherheitszahl hat sich j = 1,5 international ausreichend bewährt, obwohl 
dadurch nicht alle Minderungen erfaßt würden, wenn sie gleichzeitig auftreten 
würden. An eine Herabsetzung dieser Sicherheitszahl ist auf keinen Fall zu 
denkell. Es crscheint im Gegenteil notwendig, bei verschiedenen BUllteilen, 
zum Beispiel solchen, in denen die SpannungsH·rteilung nicht genau ermittelt 
werden kann oder in denen nicht genau erfaßbare Zusatzlasten auftreten 
können, noch zusätzliche Sicherheitszahlen zu yerlangen. Dabei handelt es 
sich in erster Linie um Anschlußbcsehläge und Steuerungsteile. 
In den Flugfällen ist es zweckmäßig, eine Cnterteilung vorzunehmen, 
und zwar in solche Beanspruchungszustände, die der Pilot willkiirlieh, also 
durch Ruderbetätigung, herbeiführen kann, und in unwillkürliche, durch die 
Turbulenz der Atmosphäre oder durch Störungen veranlaHte. Für die erste 
Gruppe sind in den Lastannahmen ZahleInI-erte angegehen, die ~ieh größten-
teils aus der Erfahrung ergeben. }Iaßgebende V? erte sind dabei, wie schon er-
wähnt, das siehere LastYielfaehe und der Grenzstaudruek. Das zulässige 
sichere Lastyielfache, d. h. das Yerhältnis der bei symmetri8eher Belastung 
yorhandenen sicheren Luftkraft zum Gewicht. ist selhst'-erständlich yon der 
Art des Flugzeuges abhängig. Kunstflugtaugliche Flugzeuge \I-erden erheblieh 
größere Zentripetalheschleunigungen erfahren als Reise- oder Yerkehrsflug-
zeuge. Für yoll bzw. beschränkt kunstflugtaugliche Flugzeuge haben sich 
international die Las!Yielfachell 6 bzw. 4,.3 eingeführt. Sie liegen unter den 
Werten, die trainierte Piloten kurzfristig ohne Funktionsstörungen ertragen 
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können. ~lan könnte daher eher an eine Herauf- als an eine Herabsetzung 
dieser \Verte denkell. }Iit Rücksicht darauf, daß das Bruchlastvielfache bei 
1,5facher Sicherheit 9 bw. 6,75 beträgt, kann man sie aber wohl als ausrei-
chend bezeichnen. 
Für Yerkehrsflugzeuge sind in den Lastannahmen der verschiedensten 
Länder Lastvielfache vorgeschrieben, die mit abnehmendem Ge,\'icht zuneh-
men. Das hängt damit zusammen, daß sehr schwere Flugzeuge nur von er-
fahrenen Flugzeugführern geflogen -werden, die entsprechend vorsichtig fliegen. 
Außerdem sind diese Flugzeuge erheblich träger, so daß sie den Steuerbewegun-
eren ele .. Piloten nur lanersam folgen. Darüber hinaus erscheint es aber notwendig 
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Bild 1. Ln"l \'j,'!fa('hc für Höhcnrur!c'rbctätigung: Y crkclw-flugzeugc 
bei kleineren Flugzeugen das Lastvielfache auch von der Gesch,rindigkeit 
abhängig zu machen. Bei der erheblich zugenommenen Verkehrsdichte im 
Luftraum besteht bei Flugzeuge großer Geschwindigkeit die Gefahr von Zu-
sammenstößen. Um derartige Zusammenstöße zu vermeiden, ist ein sehr schar-
fes Abfangen mit hohen LastYielfachen nötig. 
Bild 1 zeigt das in den >>Vorläufigen FestigkeitsvOl'schriften der DDR« 
festgelegte sichere Last'delfache für Flugzeuge der Beanspruchungsgruppe 3 
(Reise- und Yerkehrsflugzeuge) in Abhängigkeit vom Gewicht für die beiden 
'--'....., '-' v 
Geschwindigkeiten r = 200 km/h und v 800 km/h. Zum Vergleich sind auch 
die von der ICAO empfohlenen ::\Iindest-Lastvielfachen eingezeichnet. 
Bei der Berechnung der auf das Flugzeug wirkenden Kräfte sollte mög-
lichst der physikalische Vorgang erfaßt werden. Der zeitliche Verlauf des 
Abfanges, also der durch Höhel1l'uderbetätigung hervorgerufene Bewegungs-
vorgang, ist von KAUL und LrNDK.\IAl'il'i untersucht worden. Sie steHten die 3 
Grundgleichungen der Bewegung auf, nämlich 
46 R. -'füLLER 
1. die Gleichung für das Kräftegleichgewicht In Flugrichtung: 
2. die Gleichung für das Kräftegleichgewicht senkrecht zur Flugrich-
tung und 
3. die Gleichung für das Momentengleichgewicht um die Flugzeug-
querachse. 
Wenn man zur Vereinfachung die Annahme trifft, daß die Fluggeschwin-
digkeit sich während des Abfangens nicht ändert, wird die erste dieser 3 Glei-
chungen uninteressant. Die Annahme konstanter Geschwindigkeit während 
des Abfangens ist wegen der Kürze der Abfangzeit berechtigt. In der zweiten 
Gleichung für das Gleichgewicht der Kräfte senkrecht zur Flugrichtung kann 
n 
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Bild 2. Höhenruderbetätigung (PAASCH: Einführung in das Gehiet der Fei'tigk(~itsyol'"chriften 
für Flugzeuge) 
man die Hähenleitwerkskraft als klein im Vergleich zur Tragwerksluftkraft 
-vernachlässigen, so daß die zweite Gleichung nur die Gleichheit yon Trag-
werksluftkraft und Zentrifugalkraft ausdrückt. Durch Hinzunahme der Hö4en-
leitwerkskraft in die Kräftegleichung würde sich das Gleichungssystem nicht 
erheblich komplizieren. In der Momentengleichung spielt wegen des großen 
Hebelarmes die Hähenleitwerkskraft eine erhebliche Rolle. Infolgedessen sind 
darin auch Abwindsänderungen und die Dämpfung infolge der Drehung des 
Flugzeuges zu berücksichtigen. 
Die beiden der Rechnung zugrunde gelegten Gleichungen ergeben nach 
Elimination des Bahnneigungwinkels eine inhomogene Differentialgleichung 
zweiter Ordnung mit konstanten Koeffizienten für die Anstellwinkeländerung, 
deren Integration bei Vorgabe des zeitlichen Verlaufes des Rllderallsschlag-
winkels mäglich ist. 
Nach Flugmessungen kann man den in Bild 2 wiedergegebenen ideali-
sierten Verlauf des Hähenruderausschlages der Rechnung zugrunde legen. 
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Daraus ergeben sich dann die im gleichen Bild dargestellten Verläufe des 
Lastvielfachen und der Höhenleitwerkskraft. Aus diesem zeitlichen Verlauf 
heben sich 3 Zeitpunkte besonders hervor: Im Zeitpunkt 1, wenn der volle 
Höhenruderausschlag gerade erreicht worden ist, hat im allgemeinen das 
Höhenleitwerk seine Maximalbelastung erreicht, während der Anstellwinkel 
und daher auch die Belastung des Tragwerks noch praktisch unverändert sind. 
Die Linearbeschleunigung des Flugzeugschwerpunktes hat sich daher kaum 
geändert, während die erhebliche Drehbeschleunigung durch zusätzliche Mas-
senkräfte ausgeglichen wird. Im Zeitpunkt 2 hat das Flugzeug den dem Höhen-
ruderauschlag entsprechenden stationären Zustand erreicht, d. h. es ist keine 
Drehbeschleunigung mehr vorhanden. Das Tragwerk hat die dem Last·del-
fachen und dem Staudruck entsprechende Maximalbelastung erreicht. Die 
Höhenleitwerksbelastung hat infolge der Dämpfung aus der Drehgeschwindig-
keit den Richtungssinn geändert. Aus diesem stationären Zustand wird das 
Höhenruder auf seinen Ausgangswert zurückgeschaltet. Bei Erreichen des 
Ausgangszustandes im Zeitpunkt 3 hat sich die Tragwerksbelastung im Ver-
gleich zu der im Zeitpunkt 2, ähnlich wie z"wischen den Zeitpunkten 0 und 1, 
nur unwesentlich geändert. Das Höhenleitwerk dagegen erhält einen neuen 
Maximalwert der Belastung, woraus sich zusätzlich zur Linearbeschleunigung 
des Sch·werpunktes noch eine erhebliche Drehbeschleunigung eIes Flugzeuges 
ergibt. Es genügt, der Rechnung nur die Lasten und Beschleunigungen zugrunde 
zu legen, die zu diesen 3 Zeitpunkten vorhanden sind. Durch Flugversuche 
bei der DVL und bei verschiedenen deutschen Flugzeugfirmen, insbesondere 
bei Junkers, wurde die Richtigkeit des Verfahrens nachgewiesen. 
Für die Seitf>nruderbetätigung läßt sich eine ähnliche Bewegungsrech-
nung durchführen wie bei der Höhenruderbetätigung. Als Ziel der Seiten-
ruderbetätigung betrachten wir das Erreichen eines bestimmten Schiebe-
winkeis. Während aber für die Höhenruderbetätigung statistisch aUl:>reichend 
belegte Angaben für die Größe eIes zu erreichenden Lastvielfachen vorhanden 
sind, sind keine Angaben über die Größe des zu erreichenden Schiebewinkels 
vorhanden. Aus der Nachrechnung von bewährten Flugzeugmustern kann man 
schließen, daß für langsamere Flugzeuge ein größerer Schiebewinkel ange-
nommen werden muß als für schnellere Flugzeuge. Um statistisches Material 
zu bekommen, ist es notwendig, mit verschiedenen Flugzeugtypen eine Reihe 
von Flugmessungen durchzuführen. 
Bild 3 zeigt das Ergebnis einer Bewegungsrechnung bei Seitenruder-
betätigung, aus der sich - ähnlich wie bei der Höhenruderrechnung - 3 
besonders bemerkenswerte Zeitpunkte hervorhebcn. In Punkt 1 ist der volle 
Seitenruderausschlag gerade erreicht; es ist praktisch noch keine Drehung des 
Flugzeuges um die Hochachse erfolgt. In Punkt 2 ist stationär der größte 
Schiebewinkel erreicht und Punkt 3 stellt den Zeitpunkt des Rückschaltens 
des Seitenruders aus dem stationär geflogenen größten Schiebewinkel dar. 
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Ebenso WIe für Höhenruder- und Seitenruderbetätigung ist auch in 
Querruderfällen eine Bewegungsrechnung durchzuführen, bei der sich ähnliche 
kritische Zeitpunkte ergebel!. Hierbei gibt man zweckmäßigerweise die Anstell-
winkeländerung an der Flügelspitze aus der Drehung vor. Es ist notwendig, 
durch ausreichende FlugH,rsuche mit verschiedenen Flugzeugmustern die 
Größe (lieser Anstellwinkeländerung statistisch zu helegen. 
In allen Luftfällen sind die Yeränderungen der Lasten und der Last-






Bild 3. 5eitenruderhclätiguI1g (PAAscn: Einführung in das Gebiet der Festigkeitsyorschriften 
für Flugzeuge) 
aero-elastische Rechnung ist bishcr nur für stationäre Zustände durchgeführt 
"worden. Es ist aher möglich, daß sich besonders bei plötzlichen Höhenruder-
und Querruderausschlägen aus der aero-elastischen Rechnung instationär 
andere Lasten und Lastverteilungen ergehen als hei stationärer Rechnung. Be-
sonders groß ist der Einfluß der elastischen Verformung hei großem Staudruck, 
bei dem sich in symmetrischen Flugfällen eine erhehliche Verlagerung der 
Luftlast nach außen und in den Querruderfällen eine große Verminderung 
der Rudenl"irkung ergibt. In den Querruderfällen kann die elastische V erfor-
mung sogar eine Umkehrung der Querrudenlirkung zur Folge haben. Es ist 
also auch zur Sicherung der Querruderwirkung eine Verformungsrechnung 
nötig. Liegt die elastische Achse hinter der Neutralachse, so können die 
Luftkräfte bei großen Staudrücken den Flügel so tordieren, daß kein stabiles 
Gleichge'wicht möglich ist. Der Flügel bzw. das Leitwerk kippt statisch aus. 
Auch gegen diese Unstahilität muß ausreichende Sicherheit vorhanden sem. 
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~ach dem zweiten \\leltkriege sind einige Arbeiten über die Luftlastver-
teilung bei elastischen Flügeln erschienen. Doch sind die darin angegebenen 
~Iethoden sehr umständlich und zeitraubend, so daß meist noch das alte Yer-
fahren der allmählichen Iteration angewandt wurde. Dabei ermittelte man 
zunächst die Auftriebsyerteilung für den starren Flügel nach einem eIer be-
kannten Verfahren (z. B. MCLTHOPP) und daraus mit den Biege- und Torsions-
steifigkeiten elie Durchbiegung und Verdrehung des Flügels. Aus diesen ergaben 
sich dann wieder die Anderungen der Auftriebsverteilung des starren Flügels, 
die wieder zusätzliche Verformungen ergaben UEW. ~ ach mehrfachen Rech-
nungen der Anderung eIer AuftrichEverteilung und der sich daraus ergebenden 
Verformungen kam man dann zu den endgültigen \\c erten. ~ ach der Disser-
tation von Dr.-Ing. }IAscHEcK »Die Berechnung der AuftriehEyerteilung 
starrer und claEtischer Tragflügel« ist nun nach Kcnntnis der Drillstcifigkeit 
des Flügels dic unmittelhare Berechnung der Auftriebsverteilung für den ge-
raden elastischen Flügel ycrhältnismäßig leicht möglich. Es sei noch darauf 
hingewiesen, daß sich hei Pfeilflügeln auch aus der Durchbicgung des Flügels 
Anderungen des Anstellwinkels unel daher auch Anderungen der Lastverteilung 
'-, .... v 
ergebell. 
Im praktischen Flugbetrieb werden vielfach clic verschiedenen Ruder 
gleichzeitig oder fast gleichzeitig betätigt. Selbstverständlich werden dabei die 
NIaximahl-ertc, die bei der Betätigung nur eines einzigen Ruders für nur sehr 
kurze Zeit erreicht werden können, bei der Betätigung zweier Ruder nicht 
gleichzeitig erreicht. Es ist dabei auch zu bedenken, daß diese ::\Iaximal-werte 
entsprechend der Definition der sichercn Lasten nur selten auftreten. In elen 
Lastannahmen der verschiedenen Länder werclen Prozentzahlen angegeben, 
mit denen die Maximalwerte eIer verschiedenen Ruderbetätigungsfälle zu über-
lagern sind. Diese Prozentzahlen beruhen ausschließlich auf Schätzungen und 
liegen, um sicher zu gehen, vel'll1utlich zu hoch. Statistische Angahen, die aus 
ausreichend üelen Flugmessungen resultieren, fehlen vollständig und sind 
dringend erforderlich .. 
Aus den unwillkürlichen Beanspruchungszuständen, el. h. bei den Be-
lastungen aus Böen, ergeben sich vielfach, besonders bei Flugzeugen, die mit 
relativ kleinen Lastvielfachen gerechnet worden sind, also Reise- unel ·Ver-
kehrsflugzeugen, höhere Lastvielfache als für Beanspruchungszustäncle aus 
Höhenruclerbetätigung. eber die Größe der in den Lastannahmen festzulegen-
den Böengeschwindigkeit zeigen sich in den Festigkeitsvorschriften eIer ver-
schiedcnen Staaten Differenzen. Es ist bekannt, daß die Böengeschwindigkeit 
mit der Höhe zunimmt. während gleichzeitig die Böenfrequenz abnimmt. 
Es ist anzunehmen, daß eine Böengeschwindigkeit von 13 m/sec am Boden 
und 25 m/sec in 11 km Höhe den bei der Definition der sicheren Last ge-
machten Häufigkeitsforderungen entspricht. Für die Größe des Böenabminde-
rungsfaktors, die u. a. das allmähliche Eintreten des Flugzeuges in die Böe 
4: PeriodicH Polytedmica :\1. \-I,1. 
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und das allmähliche An'wachsen der Böe berücksichtigt und die sich aus statisch-
aeroelastischen Rechnungen ergibt, findet man sowohl in den Lastannahmen 
der verschiedensten Länder als auch in der Literatur verschiedene Angaben. 
Die Unterschiede sind allerdings nur gering. Außer für die Festlegung des 
größten sicheren Lastvielfachen spielen die Böen noch eine erhebliche Rolle 
bei den noch zu behandelnden Fragen der Betriebsfestigkeit. 
Von großer Bedeutung für das Gewieht des Flugzeuges sind noch die 
Landefälle. Für die Höhe der dabei auftretenden Beanspruchungen ist in erster 
Linie die Stoßgeschwindigkeit maßgebend, d. h. die Geschwindigkeit, mit der 
das Flugzeug bei einer Fehlschätzung des Piloten den Boden berührt. Auch 
über die Größe dieser Stoßgeschwindigkeit und über ihre Abhängigkeit von 
irgendwelchen Flugzeugkenndaten liegen noch nicht ausreichende statistische 
Angaben vor. In den deutschen Festigkeitsvorschriften haben wir 'Werte 
zwischen 2,5 m/sec und 3,5 m/sec eingesetzt, die sich ungefähr mit den von der 
ICAO empfohlenen Werten decken. 
Bei der Landung von Bugradflugzeugen sind die Stöße auf das Haupt-
fahrwerk und das Bugfahrwerk miteinander gekoppelt. Die für diesen Kopp-
lungsstoß maßgebenden Gleichungen 'wurden von SCH:.\IITZ 1943 aus dem Kräfte-
und lVIomentengleichgewicht ermittelt. Die numerische Behandlung dieser 
Gleichung ist allerdings sehr zeitraubend und umständlich, da das Gleichungs-
system 'weder linear ist, noch konstante Koeffizienten hat. Die Lösung kann 
nur schrittweise durchgeführt werden. Dabei müssen bei jedem Schritt ver-
schiedene Größen zunächst abgeschätzt werden, um dann im Verlauf der 
Rechnung allmählich verbessert zu werden. Die zu den verschiedenen Feder-
wegen gehörenden Stoßkräfte müssen dabei dem im Fallhammerversueh er-
mittelten Kraftwegdiagramm entnommen werden, das wegen der verschiede-
nen Anderungen der Einfederungsgeschwilldigkeit nicht mit dem sich bei der 
Landung ergebenden Kraft,vegdiagramm ühereinstimmt. Das Ergebnis einer 
solchen Bewegungsrechnung für die Landung mit großem Anstellwinkel zeigt 
Bild 4. Die Stoßkraft am Hauptfahrwerk nimmt sehr schnell zu, der Schwer-
punkt senkt sich. Infolge der schnell zunehmenden Drehgeschwindigkeit sinkt 
das Bugrad schneller als der Schwerpunkt und stößt auf den Erdboden. Von 
dem Augenblick ah nimmt die Bugradstoßkraft zu, und damit nimmt die 
Drehgeschwindigkeit des Flugzeuges ab. Dabei kann es vorkommen, daß das 
Hauptfahrwerk wieder vom Boden abhebt. Links unten sind die Kraftweg-
diagramme von Haupt- und Bugradfahrwerk wiedergegeben, die der Rech-
nung zugrunde gelegt sind. 
In einer noch nicht veröffentlichten Dissertation von SCHOTT werden die 
Bewegungsrechnungen soweit vereinfacht, daß sie einer analytischen Behand-
lung zugänglich sind. Die Vereinfachung heruht in erster Linie auf folgenden 
Voraussetzungen: 
1. Die Geschwindigkeit des Flugzeuges ist konstant. 
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I\rafl-vleg-Diagramm [~/o i I I i Hauptfahrwerk Ddmpfung 52 % 
I 10 , Bugrad A = Auftrieb I ' IH= Federweg des Hauptfahrwerkes 
,","",,,,,,,,-,-...;1_- !ß = Federweg des Bugfahrwerkes 
200 ~OO 600 PH= Stoßkraf't am Hauptfahrwerk 
- f'ges[mm] PB= Stoßkraft am Bugfahrwerk 
Bild 4. Kopplllng-stoß mit großem Anstellwinkel 
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Bild 5. Sehwerpunktsenknng, Gesamtfederweg und yertikale Stoßkraft am Bngfaillwerk sowie 
Gesamtfederweg und yertikale Stoßkraft am Hauptfahrwerk bei der BugradIadung (SCHOTT: 
Die analytische Lösung der Bewegungsgleichungen für symmetrische Landung von Bugrad-
flugzeugen 
4* 
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2. Die Stoßkraft ändert sieh abschnittsweise linear mit dem Federweg 
und linear mit der Einfederungsgeschwineligkeit. 
3. Die Abstände der Stoßkräfte yom Sch'werpunkt sind konstant. Bei 
einem Yergleich der Ergebnisse der yereinfachten Rechnung einer Bugrad-
und einer Hecklandung zeigte sich sehr gute Übereinstimmung mit elen durch-
geführten Flugyersuchen; siehe Abbildungen 5 zwcZ 6. 
N ach diesem neueren Yerfahren ist es also möglich, den Bewegungs-
und Kräftcvcrlauf bei svnllnetrischen Landungen von Bugraclflugzeugen 
analytisch zu ermitteln. 
iPH 
[kp] 5000 j 4000 
2000 
QI 0,2 0,3 0,4 
--1[5] 
PB ~ !:v0,2F~-- - -:---'-::"-::"-----.-
[k ] 3UOOl -----.- ~~/ "-~~~-" 
lp :000 I o,!_-~ ~ 0.-'" ~.~~~Ps:- -'-:~. 
",000 I -----=-====--------= 
0,1 0,2 0,3 -L tf51 
Bild 6. Schwerpunkt5cnkullg, GC5amtfeclcrweg und ycrtikale StofIkraft am Hanptfahrwerk 
sowie Gesamtfederweg une! ycrtikale Stoßkraft am Bugfahrwcrk hci der Heckiandullg 
(SCHOTT: Die analytische LÖSllllg der Bewegungsgleichungen für "ymmetrische Landung ,'on 
Bugrarlflugzeug-en) 
Für die einseitIge Landung müßte das Gleichungssystem von SCH:\1lTZ 
noch elurch eine Gleichung ergänzt werden, elie das Momentengleichgewicht 
um die Längsachse ausdrückt. Die Neigung der Querachse ist die neue Yariable. 
In allen Landefällpn ,drd die Rechnung unter Berücksichtigung der 
Elastizität des Flugzeuges Ergebnisse liefern, die wesentlich bes5er der W irk-
lichkeit entsprechen. Dabei kann es sowohl zu Erhöhungen als auch zu Er-
mäßigungen der Beanspruchungen kOmmel1. 
Zusammenfassend ist zu den statistischen F estigkeitsforclerungen zu 
sagen, daß in sehr ,-ielen Fällen noch Yersuchsreihen notwenelig sind, um die 
der Lastenrechnung zugrunde zu legenden Größen statistisch einwandfrei zu 
b elegen. Nach Festlegung dieser Größen gibt es bereits :\Iöglichkeiten, clie 
auftretenden statischen Belastungen zu ermitteln. 
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III. Forderungen bezüglich der Schwingungsfestigkeit 
\Vie schon erwähnt, haben sich in den letzten Jahren yerschiedentlich 
Unfälle ereignet, die mehr oder weniger einwanclfrei auf Sch\\-ingungen zurück-
zuführen sind. 1959 brach während eines Erprobungsfluges ein großer Teil 
der Seitenflosse und des Seitenruders der Con\-air 880 ab: l:rsache: Leitwerks-
seh\\-ingungen. Im Septfmber 1959, im :1Iärz 1960 und im Oktoher 1960 ereig-
neten sich 3 Lnfällp der Electra. Die Abstürze wurden eincleutig auf hoch-
frequente Sch\\-ingullgen zurückgeführt, die im Bereich der inneren Trieb-
werksgoncleln auftraten und hei höheren Fluggeschwincligkeitel1 zum Bruch 
eIes Tragflügels führte11- Diese Lnfälle zeigen, elaß die hisherigen :1Iethoden 
des :\achweises der Schwingungs sicherheit noch nicht aU8reichen. 
Es wircl yielfaeh die Frage ge8tellL ob Sch\\-ingung8forclerungen über-
haupt in die F (:"stigkeitsyor5chriften aufgenommen 'werden solle11. Ich habe 
bereits hei der Behandlung der statischen Forderungen ausgeführt, daß in elen 
Flugfällen unbeclingt die Yerlagerung und Yeränclerung der Luftlasten info1ge 
elastischer Yerformung zu ermitteln uncl bei cler Rechnung zu berücksichtigen 
sincl. Es wird also eine statisch-acroelastische Rechnung yer1angt. Ehenso ist 
es selbst;-erstäncl1ich, elaß z. B. F1attererscheinungen, elie in der Blechhehäu-
tung ;-om Triebwerk, insbesonelere YOlll Turbinpntriehwerk, angefacht werden, 
in elen Festigkeitsforderungen erfaßt werelen müssen. 
\'Carum sollen clynamisch-aeroelastische Forderungen nicht auch in elie 
Festigkeitsforderungen aufgenommen 'werden '? Die F estigkeits,-orschriften 
sind nicht nur reine F estigkeits-, sonelcrn auch Elastizität8forclerungen, denn 
elas e1astiE:che Yerhalten der Flugzeugbauteile beeinflußt erheblich die F estig-
keit des Flugzeuges. Es fragt sich nur, wie dieser ganze Komplex eIer Sch\\-in-
gungserscheinungen in den Festigkeitsforderungen erfaßt \I-erden soll. Das 
Ziel ist klar: Schwingungen, elie zum Bruch des Flugzeuges führen, müssen 
yermieelen \\-enlen. r m den r mfang eIer dabei auftretenden Proh1eme zu zeigen, 
hetrachten wir das yon Ki'ss:\'ER 1957 auf elem Aero1astisehen Kolloquium 
in Göttingen gezeigte Kräfteelreieek, Abbildung 7. Die Ecken des Dreiecks 
werden von der aerodynamischen Kraft A, der l\Iassenkraft _11 und der elasti-
schen Kraft E gebildet. Die statische Flugstabilität G, die nur Luftkräfte, 
sowie die dynamische Stabilität H, (lie nur Luftkräfte unel }Iassenkräfte he-
rücksiehtigen, werden hier nicht hehandelt, da sie reine Eigenschaftsforderun-
gen, aber nicht die Festigkeit,;;f'orderungen betreffen. :1Iechanische Schwingun-
gen, die z. B. durch Triebwerkseinflüsse entstehen können, müssen in elen 
Festigkeitsyorschriften hehanelelt werden, da sie Anlaß zu Dauerbrüchen sein 
können. Jlan wird sich leider nur mit sehr allgemeinen Formulierungen he-
gnügen müssen, weil die Erregerfrequenz in sehr weiten Grenzen bei Leerlauf 
und Höchstleistung des Triebwerks schwankt. Auch die elastische Lagerung 
des Triebwerks yerhinclert nieht die Übertragung der Schwingungen auf die 
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benachbarten Bauteile. Für Bleche der Triebwerksumkleidung und für Behäup-
tungen in der Nähe der Triebwerke könnte man Sandwichbauweisen vorschrei-
ben, die bei geeignetem Aufbau ausreichende Sicherheit bieten dürften. Die 
Schwingungssicherheit der Triebwerksaufhängung kann sowohl rechnerisch als 
auch durch Standversuche mit laufendem Triebwerk nachgewiesen werden. 
Es wird genügen, wenn in den Festigkeitsforderungen verlangt wird, daß bei 
allen möglichen Triebswerksdrehzahlen keine schädlichen Schwingungen des 
Triebwerkgerüstes und des Flugzeuges und keine Flattererscheinungen der 
Triehwerksverkleidung und der Behäutung auftreten dürfen. 
G 
Bild 7. Aus KÜSSXER»Rechenyerfahren zur Lösung aeroelastischer Aufgaben für plattcnartigc 
Flügel und für das ganze Flugzeug« 
A Aerodvn. Kraft 
E Elastische Kraft 
JI ::\Iassenkraft 
V :'.lcchan. Schwingung 
G Stat. Flugstabilität ~ 
H Dynam. Flug5tahilität 
B Sc'hütteln (l3uffeting) 
HE Dynam. FlugstabÜit;it des elastischen 
L AerodYll. Lastyerteilunr: 
GE Stat{sche Flugstabilität des elastischen 
Flugzeuges ~ 
C Ste{ierwirksamkeit 
R l.~mkehr der Ruderwirkung 
D Stat. Auskippcn d. Flügels'-
F Flattern 
Z Dvnam. Antwort 
Flugzeugs 
Die statisch-aeroelastischen Probleme links der Linie A-E wurden 
bereits erwähnt: die Anderung der Luftlasten und ihrer Verteilung L, die zur 
Alinderung der Ruderwirkung C und zur Aufhebung Rund - nach Über-
schreiten der kritischen Geschwindigkeit -zur Umkehrung der Ruderwirkung, 
sowie, wenn die Neutralachse des Flügels oder des Leitwerks vor der elastischen 
Achse liegt, zum statischen Auskippen D führen können. Es ist selbstverständ-
lich, daß die Untersuchung dieser Erscheinungen in den Festigkeitsvor-
schriften gefordert werden muß, wenn auch ihre Auswirkungen sich zum Teil 
bei den Eigenschaften des Flugzeuges zeigen. Dasselbe gilt für die Allderung 
der statischen Stabilität GE infolgc der elastischen Verformung, insbesondere 
des Rumpfes. 
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Im Inneren des Dreiecks liegen die dynamisch-aeroelastischen Probleme, 
die durch das Zusammenwirken von Luftkraft, elastischer Kraft und Massen-
kraft gekennzeichnet sind. Das Flattern Fist »eine selbsterregte Sch,,-ingung 
des ganzen Flugzeugs oder seiner Teile mit konstanter Amplitude« (KüssNER). 
~Ioderne Verkehrsflugzeuge haben zur '\Viderstandsverminderung dünne 
Flügel- und Leitwerksprofile und daher kleine Biege- und Torsionssteifigkeiten. 
Die Flatterrechnung ,drd dadurch wesentlich umfangreicher und komplizierter 
als früher. Es sind sowohl wegen der größeren Abmessungen als auch wegen 
der größeren Geschwindigkeit wesentlich mehr Eigenfrequenzen mit den dazu 
gehörigen Schvtingungi3formen zu ermitteln. Wegen der großen Geschwindig-
keit ist der Mach-Einfluß mit zu berüchichtigen. Die großen Massen im Flügel 
(Triebwerke und gefüllte Behälter) gestatten es nicht mehr, wie früher üblich, 
die ~Iasse des Rumpfes als unendlich groß anzunehmen und daher nur das 
Schwingungsverhalten des Flügels bzw. des Leitwerks relativ zum Rumpf zu 
untersuchen. Bei der Flatterrechnung sind die verschiedenen Bewegungen des 
starren Rumpfes und die Deformationen des elastischen Rumpfes möglichst 
mit zu berücksichtigen. Die Rechnung wird dadurch natürlich wesentlich 
komplizierter und kann nur mit modernen elektronischen Rechenautomaten 
durchgeführt werden. Es ist nicht möglich, in den Lastannahmen so präzise 
Angaben über die Flattersicherheit des Flugzeuges zu machen, wie bei den 
Angaben zur statischen Festigkeit. Man wird sich mit allgemeinen Formulie-
rungen, wie z. B. im Annex 8 der ICAO-Richtlinien (Oktober 1957, Teil UI, 
Punkte 2.3.5 und 3.6), hegnügen müssen, wobei ein Sicherheitsabstand der 
größten zulässigen Geschwindigkeit zur kleinsten kritischen Geschwindigkeit 
verlangt werden muß. Gegebenenfalls können für das Entwurfsstadium 
Steifigkeitskriterien für Flügel, Rumpf, Querruder und Heckleitwerke und 
Ruder ähnlich denen im Annex 8 der ICAO-RichtlinienI952, Teil IU Punkt 3.8 
angegeben werden. Die Erfüllung dieser Steifigkeitskrit~rien bedeutet aber 
nicht, daß das Flattern im gesamten verlangten Geschwindigkeitsbereich 
unmöglich ist. 
Die Anwendung der Flatterrechnung bei Böen und bei willkürlichen 
Ruderausschlägen sowie beim Landevorgang liefert die »dynamische Antwort« 
des Flugzeuges Z, die bereits früher erwähnt wurde, und die eine exaktere 
Ermittlung der Beanspruchung des Flugzeuges erlaubt. '\Vegen des außer-
ordentlich großen Rechenaufwandes ist es aber nicht möglich, diese Verfeine-
rung der Rechnung in den Lastannahmen vorzuschreiben. 
Eine vom Flattern wesentlich verschiedene Schwingungserscheinung ist 
das »Schütteln« (Buffeting) B. Es entsteht am Flügel durch Abreißen der 
Strömung im üherzogenen Flug oder durch das Auftreffen von Böen sowie bei 
Geschv,indigkeiten nahe der Schallgeschwindigkeit durch Verdichtungsstöße, 
am Leitwerk dadurch, daß das Leitwerk in Wirbelablösungen des Flügels oder 
der Triebwerke gerät. Erstmalig wurde 1930 der Absturz eines Flugzeuges 
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(Ju F 13) auf Buffeting zurückgeführt. Die mathematische Theorie des Schüt-
telns ist noch nicht genügend ausgebaut, um für die Rechnung ausreichende 
Angaben üher die Verhinderung des Schüttelns machen zu können. Soweit 
erforderlich, muß dieser :Nachweis durch Fhlgyersuche erbracht werden. 
IV. Forderungen heziiglich der Ermiidungsfestigkeit 
Ahnliche negatiye Feststellungen wie bei den Forderungen bezüglieh 
der Sch,\~ingungsfcstigkeiL muß man hezüglich der Betriebdestigkeit machen. 
Abgesehen yon den verschiedenen ünfällen des Flugzeugl1lusters (omet L die 
eindeutig auf Ermüclungsbrüche in der Druckkabinenhehäutung zurückgeführt 
werden konnten, sind auch sonst hei verschiedenen Flugzeugmusterll zumin-
dest Ermiidungs,mri~~e an yersehiedenen Bauteilen festge~tellt wordel1. So 
wurden hei dcr Viscount Anrü:se im Bereich des Tragflügelholl1lanschlussc:, 
festgestellt. die Anlaß dazu gahen. dic eingesctzten Flugzeugmu:::ter entweder 
aus dem Verkehr zu zichcn odcr 8chr :::tark in der Geseh\\~indigkeit zu 
heschränken. 
Bis etwa 1935 handelte man im Flugzeugbau nach dem Grundsatz: 
»Statiseh rechncn - dynamisch konstruieren«. Das bedcutete, daß die Festig-
keitsrechnung des Flugzeuges nur nach statischen Lasten durchgeführt wurde, 
daß man aher bei der Konstruktion Spannungskollzentrationen oder Kerben 
usw. soweit wie möglich yerl1liecL oder aher im Bereich yon ermüdungs ge-
fährdeten Stellen mit größeren Sieherheiten rechnete. Im allgemeinen war 
diese Methode au:::reicheucL wenn auch damah schon bei \~erschieclen(,11 Flug-
zeugmustern an einzelnen Bauteilen Ermüclungsanrisse festgestellt werden 
konnten. Damals \\~aren die Gesamt-Betriehsstundel1zahl der Flugzeuge sowie 
e ~ ~ 
die Gesehwindigkcit verhältnismäßig klein. so daß sich die Ermüdung des 
Werkstoffes nicht au;;\\-irken konute. Wenn jetzt die Ermüdung eines der 
schwierigsten Prohleme des Flugzeughaues ist, so sind dafür mehrere Gründe 
maßgehend: 
1. Moderne Verkehrsflugzeuge sind derart teuer. daß man von ihnen 
eine wesentlich größere Lehensdauer yerlangen muß, als früher ühlich war. 
In einzelnen Fällen erreichten zwar auch schon früher einzelnc Flugzeuge 
erhehliche Betriebsstundenzahlen, aber das waren Ausnahmen. Jetzt forcIert 
man von einem Verkehrsflugzeug Betriehsstundenzahlen, die zwischen 30 000 
und 100 000 liegen. Die Forderung von 100 000 Betriehsstunden erscheint 
allerdings etwas reichlich hoch, denn sie würde hedeuten, claß ein Verkehrs-
flugzeug etwa 25 Jahre in Betrieb wäre. Bei der schnellen Entwicklung der 
modernen Flugtechnik wäre aher das Flugzeugll1uster in (lies er Zeit yoll-
ständig veraltet. Man darf keine größere technische Lehensdauer verlangen, 
als die wirtschaftliche. Ein yeraltetes Flugzeugmuster wäre durchaus unwirt-
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schaftlieh, da der größte Teil der Passagiere moderne Flugzeugmuster bevor-
zugen würde. Es ist bekannt, daß von den Luftyerkehrsgesellschaften Flug-
zeuge, die zum Teil noch keine 10 Jahre alt sind, weit unter ihrem technischen 
Wert zum Verkauf angeboten werden, um sie durch moderne TurbinenfIug-
zeuge zu ersetzen. Es ist daher falsch, durch übertriebene Forderungen an die 
Lebensdauer von Flugzeugen die Gestehungskosten und das Ge,richt herauf-
zusetzen, weil man di('~l' erhöhte Lebensdauer wirtschaftlich nicht ausnutzen 
kann. Es wäre notwendig zu untersuchen, welche Forderungen man an die 
Lehensdauer von Flugzeugen wirtschaftlich stellen kann. 
2. Die Geschwindigkeiten moderner Verkehrsflugzeuge sind im Vergleich 
zu den vor dem z,,-eiten "Weltkrieg ganz \\-esentlieh gesteigert. Da die Anzahl 
der Böen, die in erster Linie für die Betriebsfestigkeit maßgebend sind, propor-
tiOllal den durchflogenen Flug8treckcn isL ist damit auch cli(' Bl'anspru('hugm-
häufigkeit ganz l .. rheblich größpr. Damit nimmt aJwr auch die Zeitfestigkeit 
w(,8entlich ab. 
3. Die letzten Kriegsjahre und ganz hesonders die Zcit nach dem Kriege 
hahen der Flugzeugtechnik neue Werkstoffe mit we8entlich höheren stati8chell 
Fe8tigkeits .. n>rten besicherL mit denen sie Yielfaeh leider nur ;:;ehr ,renig 
anfangen kann, weil die dynamischen Festigkeiten dieser Werkstoffe nicht 
nur nicht im gleichen Verhältnis zugenommen, sondern zum Teil sogar noch 
abgenommen haben. "Würde man bei Ven\-endung dieser Werkstoffe statisch 
rechnen, so würden sieh nach kurz cl' Zeit schon Ermüdungsanrisse zeigen . 
. 1. Die bei modernen Verkehrsflugzeugen notwendige Druckkabine i"t 
wegen (leI' yielen Ausschnitte, die als Kerhen wirken, erheblich ermüdungs-
gefährdet. lIierbci wirkt sieh, im Gegensatz zu fast allen anderen BauteilplI 
schon der kleinste Anriß in der Behäutung katastrophal aus, da er zu einer 
Explosion des Druekkörpcrs, also zum Totab;erlust yon Fluggästen, Besatzung 
und Flugzeug führt. 
Das Betriebsfestigkeitsprohlem ist bekannt. Es handelt sieh darum, 
nachzuweisen, daß die Konstruktion den vielfachen Beanspruehungen stark 
wechselnder Größe, die im Betrieb des Flugzeuges auftreten, eine genügend 
lange Zeit, die Lebensdauer des Flugzeuges, standhält und im letzten Augen-
blick dieser Lehensdauer noch eine gewisse Sicherheit für eme gegebenenfalls 
auftretende sichere statische Last aufweist. 
Dazu i~t es erforderlich, 
1. festzustellen, welche Belastungen und wie oft und in welcher Höhe 
diese Belastungen auftreten (Beiastungskollektiy), 
2. daraus für jedes Bauteil die Höhe und die Häufigkeit der Bean-
spruchungen unter Berücksichtigung von spannungserhöhenclen Einflüssen 
(Kerbspannungel1 usw.) zu ermitteln (Beanspruchungskollektiv) und 
3. nachzuweisen, daß das Bauteil für die verlangte Lebensdauer diese 
Beanspruehung aushält. 
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1. Die Ermittlung des Belastungskollektiys 'wäre nur möglich, wenn 
man genau die Einsatzbedingungen kennen würde. Man kann aber beim 
Entwurf nur ein ideales Einsatzprogramm aufstellen, das Anzahl der Starts 
und der Landungen, Anzahl der Steig- und Sinkflüge, Länge, Höhe und 
Geschwindigkeit der Reiseflüge umfaßt. Daraus müßte man die Anzahl und 
Höhe der Roll-, Start- und Landestöße, Anzahl und Höhe der Abfangfälle, 
Anzahl und Größe der Böenbeanspruchungen, Anzahl der Be- lind Entla-
stungen eIer Druckkabine feststellen. Zur Ermittlung der Anzahl und der 
Größe der Böenbeanspruchungen müßte man noch das Einsatzgebiet des 
Flugzeuges kennen, da Anzahl und Stärke der Böen in den verschiedenen 
Gebieten sehr unterschiedlich sind. 
Aus dem Dargelegten ergibt sich, daß die Ermittlung des Belastungs-
kollektivs exakt nicht möglich ist. Es müßte auf statistischen Unterlagcn 
aufgebaut sein. Soweit überhaupt derartige Statistiken vorhanden sind, z. B. 
über Böen oder über Roll- und Landestöße, "weisen sie ganz erhebliche U nter-
schiede auf. Es kommt noch hinzu, daß in die an irgendwelchcm Flugzeug 
erhaltenen lIeßwerte das Schwingungsverhalten des starren Flugzeuges und 
die Elastizität des Flugzeuges eingehen, die man nicht exakt eliminieren kann. 
Die an einem Flugzeugtyp gemessenen Werte lassen sich also nicht 
ohne weiteres auf einen anderen Flugzeugtyp übertragen. Aber selbst, wenn 
es möglich wäre, für einen neuen Flugzeugtyp das Belastungskollektiy auf-
zustellen, werden sich in der Praxis für die einzelnen Flugzeuge dieses Typs 
immer Abweichungen ergeben. Die Belastungen sind Zufallsfunktionen, die 
nur mit einer gewissen Wahrscheinlichkeit im :Mittel tatsächlich vorkommen. 
Dazu kommt noch! daß im allgemeinen die Zuordnung einer hestimmten 
Flugstrecke je Start bzw. Landung nur im Mittel möglich ist. Dadurch ver-
schiebt sieh das Verhältnis von Belastungen aus Luftkräften zu den Belastun-
gen aus Bodenkräften. 
2. Jeder im Belastungskollektiv aufgeführte Lastfall ist bereits in den 
statischen Forderungen enthalten, allerdings mit dem Höchstwert, der der 
»sicheren« Wahrscheinlichkeit entspricht. Jeder statische Lastfrill muß für 
das ganze Flugzeug durchgerechnet werden, ergibt also für jedes einzelne 
Bauteil eine bestimmte »sichere« Beanspruchung. Es ist daher, allerdings 
nur mit einem sehr großen Arbeitsaufwand, möglich, für jedes Bauteil aus 
dem Belastungskollektiy entsprechend der Belastungshöhe und -häufigkeit 
ein Beanspruchungskollektiy zu ermitteln. Dazu ist es erforderlich, in den 
statischen Forderungen für jeden Lastfall ein Lasthäufigkeitsdiagramm 
anzugeben. Es muß z. B. angegeben sein, daß von 100 Landungen 80 symme-
trische Hecklandungen, 10 Bugraellandungen, 5 einseitige Hecklandungen 
und 5 Schiebelandungen sind; daß von den 80 Hecklandungen 1 mit einer 
Stoßgeschwineligkeit yon 3,5 m/sec, 5 mit einer Stoß geschwindigkeit von 
2,25 m!sec usw. erfolgen. (Die Zahlen sinel willkürlich eingesetzt und nicht 
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statistisch belegt.) Für eine Flugstrecke von 1000 km muß für jede Höhe 
und für jedes Einsatzgebiet ein Böenhäufigkeitsdiagramm angegeben werden 
usw. 
3. ~ach Ermittlung des Beanspruchungskollektivs ist für jedes Bauteil 
der ~achweis ausreichender Sicherheit zu führen. Trotzdem international 
.an sehr vielen Stellen daran gearbeitet wird, giht es noch keine ausreichende 
::Vlöglichkeit, ein komplizierteres Bauteil für Beanspruchungen, die in ihrer 
Höhe stark wechseln, exakt zu dimensionieren, Man ist darauf angewiesen, 
nach einer angenäherten Dimensionierung Dauerbelastungsversuche durch-
zuführen. Dabei muß die Lasthöhe entsprechend dem Beanspruchungskollektiv 
veränderlich sein (Programmbelastung). Üher die Möglichkeit des Ersatzes 
"der Programmhelastung durch einen Ein- oder Zweistufenversuch gehen die 
::Vleinungen stark auseinander. Die yerschiedenen Schadens akkumulations-
theorien haben sich in der Praxis noch nicht bewährt und zum Teil sogar als 
nicht zutreffend enl"iesen. "Wegen der starken Streuung der Ergebnisse von 
Dauerhelastungsyersuchen sind die Versuche an mehreren Versuchsstücken 
durchzuführen, da es möglich ist, daß das Versuchsstück hesonders gute 
Festigkeitseigenschaften hat. Amerikanische Vorschriften legen folgende 
Streufaktoren hezogen auf die Dauer fest: 
6 hei I Versuchsstück 
-1-,5 hei 3 Versuchsstücken hezogen auf den Mittelwert 
3,5 hei 6 Versuchs stücken hezogen auf den Mittelwert. 
Je nach dem Ausfall der Versuche muß nun für jedes einzelne Bauteil 
die Lehensdauer (Betriehsstundenzahl) festgelegt werden. Diese Lehens-
dauer wirel im allgemeinen für jedes Bauteil eines Flugzeuges anders aus-
fallen. Es muß sichergestellt werden, daß nach Erreichen der festgelegten 
Betriehsstundenzahl das hetreffencle Bauteil ausgewechselt wird. Um diese 
11öglichkeit des Auswechselns zu hahen, ist es nötig, die Einzelteile jeder 
leicht montierharen Baugruppe für die gleiche Lehensdauer zu dimensionieren, 
so daß nicht fest eingehaute Einzelteile, sondern ganze Baugruppen aus-
gewechselt werden. 
Diese ~Iethode der Verminderung yon Ermüdungshrüchen, im Eng-
lischen safe life method genannt, ist nur anwendhar, ·wenn hohe Sicherheits-
zahlen angewandt werden, um die yorhandenen Unsicherheiten zu decken. 
Diese Unsicherheiten hestehen darin, daß das für das einzelne Flugzeug in 
der Praxis yorhandene Belastungskollektiy nicht mit dem der Rechnung und 
dem Versuch zu Grunde gelegten ühereinstimmt, daß wegen der Ungenauigkeit 
jeder Rechnung das im Versuch aufgehrachte Beanspruchungskollektiy nicht 
genau dem Belastungskollektiy entspricht und daß das im Flugzeug eingehaute 
Bauteil schlechtere Festigkeitseigenschaften hesitzt als die hei den Versuchen 
yerwendeten Bauteile, seIhst unter Berücksichtigung einer ·wahrscheinlichen 
Streuung. Das Flugzeug würde wegen der hohen Sicherheitszahlen also zu 
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schwer werclen. Dazu kommt noch, daß die ausgewechselten Bauteile mit 
sehr großer \\'ahrscheinlichkeit noch eine sehr große, aber nicht nach"weisbare 
Lebensdauer haben werden und trotzdem nicht mehr yerwendbar sincl. Das 
Verfahren ist also reichlich unwirtschaftlich. 
Die amerikanischen Y orschriften sehen noch eine z,,-eite Möglichkeit 
zur unfallsicheren Konstruktion yor, die Fail safe method. Danach wird 
zugelassl'n, tl a ß irgendein Bauteil ermüdet, wenn durch die Art der I';:onstruk-
tion yerhindert ·wird, daß (liesel' Ermüdungsbruch zu einer Katastrophe führt 
oder zu solchen Y crformungcn, die die Flugeigenschaften erheblich yerschlech-
tern (Steucrbarkeit, Ruderil"irksamkeit, Flattern). Ferner muß die Rest-
kon'3truktion imstande sein, für eine gewisse kurze Zeit, nämlich bis zur 
Feststellung dC's ErmüdungsbruchC's, noch gC'wissC', gC'genühC'r den normalcn 
Lastannehmcn erhchlich abgcmindcrte stati:::che Lasten zu trageI!. Derartige 
KonstrllktiOl1C'll sind z. B. statisch-unbestimmte Systeme, \\"C'lln nach Bruch 
irgend eines Teiles dieses Systems die Rl'stkonstruktion noeh die abgC'minder-
ten Lasten tragen kann. Dazu gehören auch Sehalenkonstruktionen. \\-e1111 die 
Aushreitung yon Ermüdungsrissen auf irgendeine Art yerhindert wird. Ferner 
sind Lmwegkonstruktionen möglich. Das sind Konstruktionen, die neben 
dem BauteiL das normalerwl'ise die Last trägt, noch ein weiteres Bauteil 
haben, das normalerweise nicht belastet ist und erst naeh Brueh des ersten 
Bauteiles die Kraft\\"eiterleitung ühernimmt, Außer elen hier genannten 
gibt es noch "weitere :Möglichkeiten \"on Fail safe Konstruktionen. 
Es sei daran erinnert, daß die L mwegkonstruktion die yerl1linderten 
Lasten nur in der Zeit his zur Feststellung des Ermüdungsbruches in (leI' 
Hauptkonstruktion zu tragen hat. Diese Zeit soll natürlich l1löglieh:::t kurz 
sein. Es ist abo sicherzustellen, daß (lie erforderlichen Kontrollen in nicht 
zu langen Zeitahständen und mit der nötigen Sorgfalt (huchgeführt \\"erden. 
Trotzdem wird es möglich sein, daß an schwer zugänglichen Stellen Ermü-
clungsanrisse nicht entdeckt werden, daß also die r mwegkonstruktion längere 
Zeit und daher auch mit größeren Lasten heansprueht \\-ird als yorgesehen. 
Die Fail safe 1Iethode gibt also durchaus keine absolute Sicherheit für das 
Flugzeug. 
\\'. BRA r:.'\ schlägt daher eine Kombination der safe life unel eIer fail 
safe ~Iethode yor, derart daß der Betriebsfestigkeitsnachweis mit einer kleinen 
Sicherheitszahl zu führen ist, also mit einer höheren Bruchwahrscheinlichkeit, 
dafür aber die Ausfallkonstruktion für die wirklichen BetriebsbeanspHlehungen, 
aber nur für die Zeit zwischen zwei Inspektionen, bemessen wird. Damit 
wird erreicht, daß die :\"orInalkonstruktion für eine Lebensdauer bemessen 
ist, die der \,"ahrseheinlich wirklich YOrhalldenell nahekommt und trotzdem 
durch die Ausfallkonstruktion nach Eintreten eines Ermüdungsbruches in 
der Hauptkontsruktion ausreichende Sicherheit bis zum Auswechseln des 
gebrochenen Teiles yorhanden ist. 
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V. Folgerungen 
Zusammenfassend kann man sagen, daß sich in allen Teilen der Last-
annahmen das Fehlen ausreichender statistischer Unterlagen nachteilig 
bemerkbar macht. Das gilt besollClers für die Ermüdungsfestigkeit. Auf 
diesem Gebiet sollt('n sich die Werkstoffphysiker auch mit dem Problem 
beschäftigen, wie man an eingebauten Teilen elen Grad der Ermüdung fest-
stellen kann. Es ist zu erwarten, daß die yon der Ungarischen Akademie der 
Wis5enschaften im Oktober dieses Jahres yeranstaltele Konferenz über 
Fragen der zeitgemäßen Dimensionierung unsere bisher noch sehr mangel-
haften Kenntnisse auf dem Gebiet der Ermüdung erweitern WITcl. 
E5 war natürlich nicht möglich, im Rahmen dieser kurzen Arbeit alle 
Probleme der Lastannahmen zu behandeln. Viele sind nur kurz gestreift 
-worden, andere wurclen überhaupt nicht erwähnt. Ich glaube aber, die wichtig-
sten Probleme herausgestellt zu haben und damit Anregung zu weiteren Arbei-
ten gegeben zu haben. 
Zusammenfassung 
Die Festigkeitsyorschriften sind in erster Linie maßgebend für die Sicherheit des 
Flugzeuges_ beei;;flussen dabei aber auch das Gewicht und ci;;mit die Leistungen und Wirt-
schiftlicl1keit. Die Forderungen bezüglich der statischen Festigkeit verlangen {leuerlich auch 
die Berücksichtigung der (h-namischen und elastischen Eigenschaften. Außerdem sind auch 
die aeroelastisch~ F~rdcruIl;eIl zu berücksichtigen und es ~ muß besonders bei Verkehrs-
flugzeugen - für gellügeIld~ Sicherheit gegen E'i'müdungsbruche gesorgt \\"(~rden. 
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